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NASCIMENTO, F. M. Modelagem Numérica por Elementos Finitos para
Simulacio de Carregamentos Aerodinimicos em uma Asa de RV-10. 2017. Projeto
de Conclusdo de Curso, Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia.

RESUMO

Este trabalho surgiu como atividade de estdgio junto a uma empresa privada. O
proposito € fazer andlises estruturais em uma asa de RV-10 a fim de confirmar que seus
componentes suportam as cargas geradas em voo. Para tal, a asa e todos seus componentes
internos foram construidos detalhadamente em plataforma CAD e CAE. A estratégia
utilizada para se alcangar o objetivo foi submeter o modelo de elementos finitos a trés
analises diferentes: uma analise modal e duas analises estaticas. Dessa forma, foram
extraidos resultados que evidenciam a distribuicdo das tensdes ao longo de cada
componente e, assim, concluir sobre a margem da estrutura em relagdo as propriedades
mecanicas do material do qual ela ¢ produzida.

Palavras-chave: modelo, analises, elementos finitos, asa, distribui¢ao de tensao.



ABSTRACT

This work emerged as an internship activity with a private company. The purpose
is to do structural analysis on an RV-10 wing in order to confirm that its components can
support the loads generated in flight. For this, the wing and every single internal
component were built in detail in CAD and CAE plataforms. The strategy used to reach
the goals was to submit the finite element model to three differente analysis, as: one modal
analysis and two static analysis. So, results were extracted to show the stress distribution
along each component and, thus, conclude about the margin in relation to the mechanical
properties of the material from which it’s made.

Keywords: model, analysis, finite elements, wing, stress distribution.
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1. INTRODUCAO

O projeto executado neste trabalho de conclusdo de curso representa uma parceria
com a iniciativa privada, estabelecida com a empresa Aeron Engenharia. Dessa forma, o
aluno responsavel pelo desenvolvimento da atividade teve contato com um problema real
de engenharia aeronautica, no qual foi possivel experimentar o nivel de exigéncia da
industria aerondutica e deparar-se com obstaculos do cotidiano de um engenheiro. Nesse
sentido, a tarefa designada consiste em simular através de modelagem de Elementos
Finitos a asa da aeronave RV-10, a fim de realizar uma andlise das consequéncias, do
ponto de vista estrutural, frente a uma nova carga adicionada por mudangas no kit
aerodinamico. Em outras palavras, foi feita a inclusdo de winglets nas asas, surgindo,
assim, a necessidade de se analisarem os carregamentos estruturais nos componentes

envolvidos.

O trabalho, em suma, consiste na analise de uma asa que ja existe, a fim de entender
as margens deixadas pelo fabricante na estrutura. Com a adicdo dos winglets ha um
acréscimo de carga aerodindmica na estrutura. Dessa forma, a nova distribuicao de cargas
na asa sera aplicada para se analisarem esforcos resultantes, concentracdes de tensdo e

deslocamentos ao longo dos componentes.

A asa da aeronave foi desenhada em detalhes em plataforma CAD e,
posteriormente, simulada em plataforma CAE. Os softwares envolvidos no trabalho sao
largamente utilizados pelas maiores empresas do ramo aerondutico, sendo eles:
Solidworks®, para a modelagem da geometria dos componentes bem como seus
posicionamentos; HyperMesh®, para confec¢io da malha de Elementos Finitos e
conexdes de componentes; Femap/NASTRAN®, para simula¢des e execucdo das analises
pertinentes. A geometria dos componentes foi baseada no manual de montagem do RV-
10 e em medig¢des feitas em uma visita a um montador de RV-10 em Ribeirdo Preto — SP.
Um detalhe importante ¢ que a asa foi desenhada sem o winglets, porém foi simulada com
os esforcos aerodindmicos resultantes do anexo do componente aerodindmico, ja
extraidos pela equipe de aerodindmica da empresa. Sendo assim, nenhuma simulagdo

aerodindmica sera realizada neste trabalho.
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Durante a fase de projeto de uma aeronave, a obtencao de resultados ideais ¢ um
desafio que esbarra em condi¢des técnicas e econdmicas (L. Reimer et al. 2009). Sendo
assim, para poupar tempo e dinheiro, uma pratica comum na indistria é fazer o projeto
estrutural através de andlises de elementos finitos. Segundo Z.Q. Guan (2003), esse tipo
de analise tem influéncia relevante na qualidade e performance do produto, redugdo dos

custos de producao e abreviamento da fase de projeto.

Grandes companhias da industria aerondutica utilizam a modelagem de elementos
finitos em suas andlises. A Figura 1 mostra um exemplo em que a Cessna Aircraft
Company analisa o comportamento de um componente de um jato comercial. A empresa
também utilizou o software NASTRAN® para executar as analises de elementos finitos
no novo Citation CJ3 e Citation Mustang sendo que, dessa forma, em seus produtos, ¢
possivel evitar modelos redundantes e fungdes repetitivas, reduzindo o tempo de

processamento e de trabalho.

-7

Figura 1 - Analise de Elementos Finitos feita pela Cessna Aircraft em seus jatos executivos. Fonte: Design World.

1.1. Plano de trabalho

A primeira etapa consistiu em uma andlise do manual de montagem da asa do RV-
10. A partir dele foi possivel compreender a geometria de cada componente e suas formas
de fixacdo. Esta etapa representou o primeiro obstaculo na elaboragdo do projeto, uma
vez que ndo havia disponibilidade das cotas e de algumas formas detalhadas dos
componentes. Sendo assim, a saida foi importar imagens para o SOLIDWORKS e,

através delas, criar uma escala baseada nas dimensdes previamente conhecidas da asa,
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tomando extremo cuidado para extrair medigdes confidveis a fim de diminuir os erros

acumulados por tal procedimento.

Feito isso, foi gerado o modelo geométrico detalhado da asa em SOLIDWORKS.
De posse dele, o modelo CAD (Computer-aided Design) foi importado para o
HyperMesh, para a concep¢ao meticulosa da asa. Esse procedimento representa uma das
etapas mais importantes do projeto, uma vez que com uma boa malha as chances de se
obterem boas respostas via elementos finitos aumentam exponencialmente. Do contrario,
uma malha inconsistente e exageradamente grosseira, ndo devera gerar bons resultados,
0 que, basicamente, garante que serd necessario retornar a essa etapa e reajusta-la.
Finalmente, a malha é importada para o Femap/NASTRAN® onde serdo aplicadas as
propriedades dos materiais envolvidos, e serdo feitas as aplicagdes manuais das condigdes
de contorno e posicionamento das cargas desejadas. Assim, com todos os parametros
definidos, as analises poderao ser configuradas e executadas diversas vezes ao passo que
o modelo ¢ ajustado e otimizado. A Figura 2 mostra um fluxograma com as etapas do

plano de trabalho.

SOLIWORKS HYPERMESH , NASTRAN
Formas e parametros | . Malia | Analise de Elementos
dos componenies | Finitos |
| | ¥ _ - S ]
Modelo geométrico ——— Conexdes /" Aplicacao de . CondicBes de
‘. | - b ik ‘contormo e

wr__q&_a.s ;

Ajuste de parametros <——  Avaliatao de resuitados

Resultado final

Figura 2 - Fluxograma do plano de trabalho.

O projeto de estruturas aeronduticas ¢ um processo iterativo, entretanto constantes
ajustes no layout da estrutura, repetidas tentativas de geracdo de malha e aplicacdo de
propriedades sdo necessarios a cada iteragdo (J. Tang et. Al. 2013). Neste trabalho as
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adaptacgdes foram feitas com o objetivo de, com o modelo de elementos finitos completo,

avaliar se a estrutura tem ou ndo uma margem aceitavel para operacao segura da aeronave.

1.2. Descricao da aeronave

O RV-10 ¢ uma aeronave experimental monomotora turbo hélice projetada para
satisfazer um mercado de transporte particular, como mostra a Figura 3. Desenvolvida
pela Van’s Aircraft, o RV-10 é considerado uma aeronave leve, para quatro ocupantes
(incluindo o piloto) que oferece como diferencial uma boa estabilidade, maior capacidade

de payload e baixo custo operacional em relagdo a seus concorrentes.

Figura 3 - RV-10.

Tal aeronave opera com o motor Lycoming [0-540, com poténcia de 210 hp — 260
hp, oferecendo boas condi¢des de voo e performance para seu operador. O RV-10 ¢ uma
aeronave considerada rapida, com velocidade de cruzeiro de 323 km/h, podendo atingir
até 370 km/h. Entretanto, operando entre 50% e 55% de seu desempenho atinge um

consumo menor até que alguns carros de luxo e caminhdes.

Dentre suas especificagdes, o RV-10 conta com um comprimento total de 7,44 m e
altura de 2,64 m. A aeronave possui uma envergadura de 9,68 m, sendo que a fuselagem
possui largura maxima de 1,22 m e sua asa tem uma area de 13,7 m?. Além disso, entre
os parametros relevantes, pode-se destacar seu Peso Maximo de Decolagem (Maximum

Takeoff Weight - MTOW) equivalente a 1181 kg, seu Peso Vazio (Empty Weight —EW)
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de 689 kg. Com os parametros de performance mencionados, o RV-10 atinge um Alcance
(Range) de 1600 km, com Taxa de Subida (Rate of Climb — RoC) de 7,4 m/s e Teto de
Servigo (Service Ceiling) de 6100 m (20000 ft). A Tabela 1 reune as informacgdes citadas,

bem como caracteristicas relevantes para as analises neste projeto.

Tabela 1 - Especificacdes do RV-10.

Especificacoes do RV-10

Capacidade 4 ocupantes

Comprimento 7,44 m
Altura 2,64 m
Caracteristicas gerais Envergadura 9,68 m
Largura maxima da fuselagem 1,22 m
Corda 1,06 m

Area alar 13,7 m?
EW 689 kg

MTOW 1181 kg

Motor 1x Lycoming 10-540

Velocidade maxima 370 km/h

Velocidade de cruzeiro 323 km/h

Desempenho Velocidade de estol 101 km/h
Alcance 1600 km

Teto de servigo 6100 m
Taxa de subida 7.4 m/s

1.3. Descri¢cao da regido de interesse

O RV-10 possui asa baixa, com se¢do reta e simétrica. Sua estrutura interna ¢
relativamente simples, dotada principalmente de: 01 longarina principal; 01 longarina
traseira; 15 nervuras no caixao central; 13 nervuras no bordo de ataque; 02 reforgcadores
(inferior e superior) no caixao central; 01 refor¢ador no bordo de ataque. Todos os
componentes da asa sdo da liga de aluminio aeronautico Al 2024 — t3. O nivel de
detalhamento dos componentes foi definido pela empresa Aeron Engenharia, de acordo
com a precisdo necessaria para os resultados. As superficies de comando da asa ndo foram
modeladas, uma vez que ndo possuem fungdes estruturais. A Figura 4 representa um

cutaway da aeronave, com detalhes de sua composicdo estrutural.
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Figura 4 - Estrutura do RV-10.

A Figura 5 representa a montagem da Longarina principal, com seus trés
componentes ja acoplados, vista de dois angulos diferentes. Os componentes sao: 01
alma, que se estende desde a raiz até a ponta da asa; 01 componente de fixagdo, no qual
as nervuras do caixdo central sao acopladas; 01 mesa (inferior e superior), que suporta de
fato as cargas aplicadas na asa. Destes componentes, as mesas foram as tnicas modeladas
como elemento so6lido, sendo todos os demais feitos como superficies (elemento de
casca). Nota-se no canto inferior direito os furos para fixagcdo da longarina principal na

fuselagem.
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Figura 5 - Longarina principal.

A Figura 6 mostra a montagem do caixao central, com detalhes da geometria das

nervuras, longarina principal e longarina traseira, com seus reforcadores.

Figura 6 - Caixdo central.
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As Figura 7 e Figura 8 mostram em detalhe os componentes de fixa¢do da asa na

fuselagem. Dessa forma, esses componentes representam a regido a ser engastada na

analise de elementos finitos.

Figura 7 - Componente para fixagdo da asa na fuselagem.

Figura 8 - Componente para fixacdo da asa na fuselagem em detalhe.
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2. DESCRICAO DO MODELO GEOMETRICO

Para fazer as analises pertinentes a este projeto, foi necessario modelar uma semi-
asa completa e detalhada da aeronave. Isso inclui os componentes estruturais principais
da asa — tais como citados na se¢do [1.3] —, sendo eles os componentes da longarina
principal (Main Spar), as nervuras do caixdo central e do bordo de ataque, a longarina
traseira (Rear Spar) e a casca (Skin). O modelo foi completamente construido utilizando
o Solidworks 2016 e, devido a falta de informagdes relacionadas as cotas dos
componentes, varias “medi¢des” foram executadas através de escalas no software. A
Figura 9 mostra a modelagem da asa sem a casca, para melhor visualizagdo da parte

interna da estrutura, e a Figura 10 mostra a asa completa.

Figura 9 - Modelo CAD da asa sem casca.
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Figura 10 - Modelo CAD da asa com casca.

No modelo geométrico ¢ possivel constatar que em algumas regides as superficies
se interceptam. Porém, obviamente, isso ndo acontece na realidade. Em modelagem CAD
¢ normal posicionar as superficies forcando as mesmas a se “cortarem” com a finalidade
de garantir o contato entre elas. Este detalhe ¢ facilmente resolvido aparando as

superficies antes de gerar a malha.

2.1. Longarina principal

A longarina principal (Main Spar), como o proprio nome ja diz, € o principal
componente da asa em termos estruturais. Ou seja, atuard como uma viga em balango, em
configuragdo engastada-livre, sendo o componente estrutural destinado a suportar as
maiores cargas, principalmente de flexdo. Além disso, através da longarina principal se
faz a fixagdo de toda a asa na fuselagem por oito pinos. Ela ¢ composta basicamente por
trés componentes, confeccionados em aluminio Al 2024 —t3: 01 alma; 01 componente de

fixacdo para as nervuras; 01 mesa.

A alma ¢ constituida por uma chapa com espessura de 1,62 mm (0,064 in), que se

estende por todo o comprimento da semi-asa, possuindo aproximadamente 3,685 m. Sua
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se¢do transversal tem um formato de “C” com as abas voltadas para o caixdo central e
levemente dobradas em um angulo agudo para se encaixarem na curvatura da casca. Os
furos em sua base coincidem com os furos do componente de fixacdo das nervuras e com
os furos da mesa, a fim de fazer o encaixe entre asa e fuselagem. Nela sdo acoplados os
outros dois componentes da longarina principal: a mesa, em dire¢do ao bordo de ataque;
o componente de fixa¢do, em diregdo ao caixdo central. Todas as nervuras do bordo de
ataque sdo fixadas diretamente na alma, através de rebites. No caixdo central apenas as
trés ultimas nervuras sao fixadas diretamente neste componente, uma vez que as demais
sdo acopladas no componente de fixagdo. A Figura 11 mostra o modelo CAD da alma

separadamente, com o detalhe da se¢do transversal e da regido com furos.

Figura 11 - Alma em detalhe.

O componente de fixacdo € uma chapa feita do mesmo material que a alma e com
a mesma espessura. Ele alcangca aproximadamente 80% do comprimento da alma,
possuindo 3,04 m e apresenta furos de alivio por toda sua extensdo, nos quais, entre seus
intervalos, se encaixam as nervuras do caixdo central. A Figura 12 mostra o modelo CAD

do componente de fixagdo separadamente.
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Figura 12 - Componente de fixagao.

A mesa ¢ representada por duas barras macigas, de alturas iguais e equivalentes a
38,1 mm (1,5 in), comprimentos diferentes e se¢ao transversal variavel ao longo de sua
extensao. A mesa superior possui 2,67 metros e 13 degraus que variam de espessura em
um intervalo de 38,1 mm (1,5 in) na raiz até 4,56 mm (0,18 in) na ponta. A mesa inferior
foi o principal componente utilizado na extracao de cotas por escala. Isso porque o seu
comprimento total, de 2,25 m, era conhecido, bem como a se¢do transversal do primeiro
de seus 11 degraus (raiz), medindo 38,1 mm x 38,1 mm. A Figura 13 mostra o modelo

CAD da mesa separadamente, com detalhes dos furos e degraus.

Figura 13 - Mesa em detalhe.

21



2.2. Nervuras

O RV-10 possui asas em configuracdo multi-nervuras, que se dividem entre 15
nervuras do caixao principal e 13 no bordo de ataque. Todas as nervuras (Ribs) sdo feitas
de aluminio da liga Al 2024 — t3, possuindo uma espessura constante de 0,8128 mm
(0,0032 in) e tém como principal fun¢do suportar as cargas de tor¢cdo na asa, que se
concentram, em suma, no caixao central. As nervuras do bordo de ataque sdo fixadas
diretamente na alma da longarina através de rebites, em posi¢cdes que coincidem com
alguma nervura do caixdo central. Ja4 as pegas centrais sdo, em maioria, fixadas no
componente de fixacdo acoplado a alma, tendo as trés ultimas fixadas diretamente na
alma — todas através de rebites. O modelo CAD com o posicionamento das nervuras foi

mostrado na Figura 9.

As nervuras foram modeladas com alto nivel de detalhamento. Além de suas
formas, cotas e abas, houve a preocupacgdo de se representarem os recuos nas regioes dos
furos de alivio, uma vez que estes exercem uma influéncia consideravel nas analises de
flambagem (que ndo foram feitas nesse projeto). A Figura 14 mostra em detalhes os

reCuos nas nervuras.

22



Figura 14 - Nervura do caixio central.

As nervuras do caixao central foram consideradas como idénticas, uma vez que suas
diferengas se restringem a pequenos contornos nas abas apenas para a fixagdo das mesmas
na casca da asa. Ja as nervuras do bordo de ataque sdo diferentes entre si devido a presencga
da mesa da longarina. Como foi dito, as mesmas ndo se encostam nas mesas €, por isso,
elas sdo cortadas nas regides por onde o outro componente passa. A Figura 15 mostra em

detalhe este corte.
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Figura 15 - Nervura do bordo de ataque.

2.3. Longarina traseira

A asa do RV-10 possui uma longarina traseira (Rear Spar) para dar firmeza e
sustentacdo para as nervuras do caixdo central. O componente possui 1,62 mm (0,064 in)
e se estende desde a primeira até a ultima nervura, atingindo um comprimento total de
3557 mm. Sua secdo transversal € constante e possui abas levemente dobradas para a
fixacdo da estrutura na casca da asa, através de rebites. A Figura 16 mostra o modelo

CAD da longarina traseira e sua se¢ao transversal em detalhe.
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Figura 16 - Longarina traseira.

2.4. Casca

A casca (Skin) é o componente responsavel pelo bom desempenho aerodindmico
da asa. Porém, ela também possui fungdes estruturais, uma vez que ¢ a estrutura que
recebe e distribui os esfor¢os para os demais componentes. A casca da asa do RV-10
possui espessura constante de 0,8128 mm (0,032 in) e comprimento de 3557 mm. A

Figura 17 mostra o modelo CAD da casca.

Figura 17 - Casca da asa.
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Dois testes muito utilizados por profissionais em simulagdes aerodinamicas para
verificar a modelagem da casca feita em CAD sdo os testes de curvatura e as listras de
zebra. O teste de curvatura verifica se hd ondulagdes na superficie afim de que seja
garantida uma transi¢do suave de uma superficie para outra, no qual representam-se
curvaturas diferentes através da mudanca de cores na superficie. No teste das listras de
zebra, observa-se a jun¢do dos painéis no bordo de ataque, por ser uma divisao de
superficies, ¢ as listras verticais devem se coincidir para que seja verificada a
continuidade de tangéncia do loft. A Figura 18 mostra os testes de continuidade e listras

de zebra na casca do RV-10.

Figura 18 - Teste de Continuidade e Teste de Listras de Zebra.

3. FORMULACAO DE ELEMENTOS FINITOS

A complexidade em prever como ocorre a distribuicao de tensdes, deformagdes, o
deslocamento em toda a estrutura da asa, bem como considerar as diferentes propriedades
mecanicas dos materiais em cada dire¢ao e otimizar as dimensdes dos componentes, de
modo que eles resistam aos esforcos solicitados com grau de segurancga previsto, faz com
que a andlise analitica seja invidvel. Nesse sentido, ¢ necessario que sejam feitas
simula¢des numéricas a fim de se obterem os resultados desejados, de forma a viabilizar

o projeto e aumentar a confiabilidade das analises.

O problema analisado trata de um componente tridimensional cujo dominio do
modelo matemadtico ¢ definido a partir da forma geométrica. Segundo (Martha, 1994), no
Me¢étodo de Elementos Finitos (MEF) a ideia ¢ dividir os dominios da equagdo que
descreve o fendmeno fisico em pequenas regides (elementos), onde o comportamento do
campo possa ser aproximado por um polindmio de baixo grau. Este polindmio € escrito

em funcdo de valores do campo nos vértices (n6s) daqueles elementos e os valores
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(incégnitas do problema discreto) sdo determinados através da minimizagdo de uma

fun¢do associada a equacao diferencial.

Os elementos finitos sdo objetos de geometria quase sempre convexas, cujas
formulacdes tendem a privilegiar as formas mais regulares. Dessa forma, quadrados sdo
geralmente melhores que retangulos e estes melhores que paralelogramos, assim como
triangulos sdo usualmente melhores quanto mais se aproximam de um triangulo
equilatero. Portanto, neste projeto os elementos foram modelados de forma mista,
contando com quadrados e tridngulos, que respeitam as caracteristicas geométricas

impostas pelos softwares.

Os elementos se relacionam de tal forma que dois elementos vizinhos s6 podem se
interceptar em uma face, um lado (aresta) ou um no (vértice), e isso representa a
convergéncia da malha. Caso esse critério ndo seja respeitado, serd impossivel executar a
analise de elementos finitos. Em alguns casos, por exemplo, sdo feitas inconsisténcias
onde um elemento quadrilatero de oito nds € colocado ao lado de outro com apenas quatro
nds, conforme Figura 19. Assim, a variacdo do campo incdgnita que antes seria linear,
passa a ser parabdlica. Dessa forma, espera-se que essas inconsisténcias possam ser
tratadas através de técnicas do tipo dos Multiplicadores de Lagrange, minimizando o erro
cometido. Entretanto, o ideal ¢ que em casos como este, os elementos sejam deletados e

refeitos manualmente.

v::rlggfao
o Para Ic:c.uu(\l
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Figura 19 - Inconsisténcia no campo de deslocamentos (Martha, 1994).
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Um método para reduzir o erro de aproximagdo ¢ fazer um refinamento de malha,
aumentando o numero de graus de liberdade de um modelo. As formas mais comuns de
se executar este procedimento sdo os refinamentos do tipo “h”, do tipo “p” e do tipo “r”.

A Figura 20 ilustra os dois primeiros casos.

Original mesh h refinement p refmement

Figura 20 - Refinamento de malha do tipo "h" e "p" (Martha, 1994).

No refinamento do tipo “h” faz-se uma diminui¢do do tamanho caracteristico (h)
dos elementos, dividindo cada um deles em dois ou mais elementos, porém sem alterar o
tipo do elemento usado. No refinamento tipo “p” € feito um aumento no grau (p) do
polindmio completo de mais alto grau na formulacao de elementos, acrescentando-se nos
aos elementos ou graus de liberdade aos nos, sem alterar o nimero de elementos usados.
Por fim, no refinamento tipo “r”, a ideia ¢ manter o nimero de graus de liberdade do
modelo e a ordem dos polindmios nos elementos, modificando apenas a posi¢cao dos nos
e movendo-os na direcdo das regides onde ha gradientes acentuados na solugdo. Assim,

¢ possivel aumentar a densidade da malha nas regides mais criticas tornando o modelo

menos refinado em outras areas menos exigidas.

O programa de analise por elementos finitos ¢ chamado de adaptativo se a adi¢ao
de graus de liberdade ou modificacdo da posicdo dos nos e reandlise sdo executadas com
um minimo de interven¢ao do analista. Por outro lado, ¢ chamado auto-adaptativo se ele
pode decidir automaticamente onde dentro da malha os graus de liberdade adicionais sdo
necessarios, além de modificar a malha, refazer a analise e continuar a executar este

procedimento até atingir um critério de convergéncia pré-estipulado (R. D. Cook, 1989).

28



4. DESCRICAO DO MODELO DE ELEMENTOS
FINITOS

O modelo de elementos finitos foi construidlo em HyperMesh® e
Femap/NASTRAN®. Inicialmente, a malha foi gerada em HyperMesh a partir do modelo
CAD descrito na sessdo [2]. A qualidade e o refinamento da malha sdo parametros
fundamentais para se obterem resultados confiaveis ao fim das simulagdes. Porém, caso
ndo haja disponibilidade de uma maquina com especificagdes muito avancadas, €
necessario ter muita atencdo com relacdo a esses parametros, uma vez que quanto mais
refinada a malha, mais pesada serad sua analise. Dessa forma, uma maneira de se obter
uma malha aceitdvel e que nao seja tdo pesada, computacionalmente falando, ¢ fazer um
refinamento maior apenas nas regides de interesse. Ou seja, aquelas regides mais
solicitadas e sujeitas a maiores concentragoes de tensdo. A Figura 21 mostra uma visao
geral da malha gerada em HyperMesh com e sem a casca e a Figura 22 mostra uma regido
da asa para que seja analisada a convergéncia e o refinamento da malha em alguns

componentes.

Figura 21 - Malha da asa em HyperMesh.
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Figura 22 - Convergéncia e refinamento da malha.

O modelo de elementos finitos foi construido baseado em elementos de placa e
elementos solidos. Os componentes construidos como superficies (placa) — Alma,
Componente de Fixagdo, Longarina traseira, Nervuras ¢ Casca — sdo constituidos de
elementos bidimensionais mistos do tipo CTRIA3 e CQUADA4. J4 a Mesa da Longarina
principal, que foi modelada como elemento solido, ¢ constituida de elementos
tridimensionais do tipo TETRA (Tetrahedron) (University of Colorado. Overview of
Solid Elements). Além disso, foram modelados elementos rigidos de conexao do tipo
RBE2 e RBE3. Todos eles juntos somam 68629 elementos e 30177 nds. A quantidade de

elementos separada por tipo e, também, por componentes ¢ mostrada na Tabela 2.

Tabela 2 - Detalhes do modelo de elementos finitos.

Classificacao Numero de Elementos

Nervuras do Bordo de Ataque 3787

Nervuras do Caixdo Central 5585

Alma e Componente de Fixa¢do 1544

Componentes Mesa 48446
Longarina Traseira 600

Casca 8627
Rigidos 40

CTRIA3 2846

Tipo CQUAD4 17297

TETRA 48446
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As regides que exigiram maior refinamento de malha foram os furos nos
componentes da longarina principal, utilizados para a fixacdo da asa na fuselagem. A
Mesa da longarina, por ser um componente solido, gera elementos tridimensionais, o que
eleva muito a quantidade de elementos e nos, aumentando consideravelmente o esforgo
computacional necessario para as simulagdes. Essa elevagdo ¢ tdo grande que foi
necessario dividir a estrutura em duas partes, para que fosse possivel refinar tanto quanto
necessario a regido dos furos (elementos de 3 milimetros) e gerar uma malha bem mais
grosseira no resto de seu corpo (elementos de 100 milimetros). A consequéncia disso €
carregar um erro para os resultados a serem obtidos, pois na regido na qual foi feito o

corte do componente a distribui¢do de esfor¢os sera afetada. A Figura 23 mostra em

detalhe a malha gerada na Mesa.

Figura 23 - Detalhe da malha gerada na regido dos furos da Mesa.
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As nervuras exigem um refinamento razoavel, uma vez que sdo os principais
componentes a suportar as cargas de tor¢do na asa. Tanto no bordo de ataque quando no
caixdo central o refinamento foi feito com mesmo tamanho de elementos (15 milimetros)
e, em ambos, a regido dos recuos em volta dos furos de alivio foi um pouco prejudicada.
Caso esse projeto contasse com analises de flambagem essa regido nao poderia ter sido
lesada, mas para as simulagdes estaticas executadas a perda nao ¢ tdo relevante. A Figura
24 mostra em detalhe as nervuras do bordo de ataque e do caixdo central e a convergéncia

de malha presente na unido entre elas.
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Figura 24 - Malha gerada nas nervuras.

A tltima etapa da construcdo da malha consistiu na geragdo de elementos
conectores. Para isso foram criados elementos rigidos do tipo RBE2 ¢ RBE3. O RBE2 ¢
um elemento de corpo rigido utilizado para conectar um nico né independente a um ou
mais nos dependentes, de forma a restringir a estrutura nos graus de liberdade de rotacdo
e translacdo em x, y e z. Assim, 0 RBE2 acrescenta rigidez a estrutura e, apesar de garantir
a conexao dos elementos desejados, traz o maleficio de perda de algumas informacdes
das andlises estruturais nas regides dos componentes envolvidos, ja4 que esse elemento
restringe o deslocamento da estrutura. O RBE3 ¢ um elemento de corpo rigido utilizado
para conectar um unico n a miltiplos outros. E similar ao RBE2 em relagdo a conexio
dos nds, porém consiste em um n6 dependente e um ou mais independentes. O RBE3 ndo
acrescenta rigidez a estrutura, pois faz uma interpolagdo dos movimentos dos nds

independentes.
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O RBE2 foi utilizado na conexdo da Mesa (elemento sélido) com os demais
componentes da longarina principal (elementos de superficie) — Alma e Componente de
Fixacdo — e, também, foi utilizado nos furos da Mesa para que fosse feita a restricao de
engaste nas simulagdes. Uma forma de verificar se os nos e elementos do componente
solido foram corretamente conectados aos nos e elementos dos componentes de superficie
desejados ¢, certificar-se nos resultados de andlise modal se os componentes se
movimentam como esperado e/ou nos resultados de analise estatica se o deslocamento
das estruturas € igual em uma mesma regido. A Figura 25 mostra que o deslocamento da
mesa acompanha o deslocamento dos demais componentes da longarina principal. A
Figura 26 mostra em azul o detalhe dos elementos do tipo RBE2 criados nos furos da

mesa.

Figura 25 - Verificacdo da conex@o entre solidos e superficies por RBE2.

Figura 26 - Elementos do tipo RBE2.

O RBE3 foi utilizado para unir um n6é dependente compartilhado entre nervura do
caixdo central, a nervura do bordo de ataque e a longarina principal, a todos os demais

nos presentes no plano das nervuras. Dessa forma, no momento de aplicar as cargas, essa
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aplicagdo ¢ feita justamente nesse n6 dependente. A Figura 27 mostra o detalhe dos

elementos do tipo RBE3 criados nas nervuras.

e

Figura 27 - Elementos do tipo RBE3.

4.1. Propriedades mecanicas do material

Todos os componentes da asa do RV-10 sdo feitos da liga de aluminio Al 2024 —
t3, contando apenas com variagdes de espessura entre si. Para consulta das propriedades
mecanicas do material, foi usado como base de dados o manual Metallic Materials and
Elements for Aerospace Vehicles Structures (MIL-HDBK-5J) desenvolvido pelo
Departamento de Defesa dos Estados Unidos (US Department of Defense).

A consulta foi feita na Tabela 3.2.3.0(b1) do manual e os dados pertinentes constam
na Tabela 3. Esta tabela representa um fragmento da original, abordando apenas dados
referentes a componentes com espessura entre 0,010 — 0,128 in, que ¢ o caso das
estruturas presentes na asa do RV-10 (Nervuras e Casca com 0,032 in e Longarinas com
0,062 in). Um componente plano de metal ¢ considerado como Chapa caso ele possua
espessura abaixo de 0,250 in (Niu, Michael Chun-Yung, 1997). Existem bases do tipo A
e B, e foram extraidos apenas dados de base do tipo A que se refere a carga mais critica,
ou seja, caso a carga aplicada possua apenas um caminho para se distribuir (exemplo:
apenas uma longarina para suportar o momento fletor). Algumas propriedades sdo
divididas pela dire¢do dos grdos dos componentes, sendo classificadas e L (direcdo
longitudinal) e LT (dire¢do transversal). Assim, para este trabalho foram adotados os
valores referentes a direcdo longitudinal. Além disso, estdo representados os valores de
Limite de Escoamento (Fi), de Limite de Compressdo (Fcy), Limite de Cisalhamento

(Fsu), Modulo de Young (E), Modulo de Rigidez (G) e Coeficiente de Poisson ().
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Tabela 3 - Propriedades da liga Al2024 - t3.

Especificacao AMS-QQ-A-250/4

Forma Chapa

Témpera T3

Espessura 0,010 — 0,128 in

Base A
Propriedades mecanicas

Fiy, MPa -

L 324

LT 290

Fy, MPa -

L 269

LT 310

Fsu, MPa 269

E, MPa 72395

G, MPa 27580

1) 0,33

A Figura 28 mostra o diagrama de Tensdo x Deformacdo da lida Al 2024 — t3
retirado do MIL— DSBK-5J, evidenciando o comportamento do material mediante as
solicitagdes de esforgos. Na analise dos resultados este diagrama devera ser consultado a
fim de entender se a concentracdo de tensdo nos componentes causa deformacdes
elasticas ou plasticas, visando ao cumprimento dos requisitos, e verificagdo da margem
do material para a ruptura. Como dito anteriormente, os valores utilizados neste projeto
correspondem a direcdo longitudinal e, de acordo com as propriedades do material € o
diagrama de tensao — deformagdo, o Limite de Escoamento se da em 323 MPa (47 ksi) e

a ruptura em 434 MPa (63 ksi).
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Figura 28 - Diagrama Tensao x Deformagio para a liga Al 2024 - t3.

4.2. CONDICOES DE CONTORNO E APLICACAO DE
CARGAS

A fixagdo da asa na fuselagem através da longarina € a condigdo de contorno bésica
a ser aplicada. Existem algumas estratégias para executar o acoplamento destes
componentes, porém nesse quesito houve a preocupacdo em simular essa condicao de
contorno da forma mais proxima quanto possivel da realidade. Assim, foi feito o engaste
em cada um dos oito furos da longarina, com a finalidade de representar os pinos

utilizados para a fixacdo. Como dito na secdo [4], o engaste foi modelado a partir de
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elementos rigidos de RBE2, selecionando como nés dependentes todos aqueles internos

na regido dos furos e como independente, um n6 central.

A distribuicao de cargas a serem aplicadas na asa foi gerada a partir de uma rotina
em MATLAB® que envolve pardmetros de geometria e de performance da aeronave,
presente no ANEXO B deste relatorio. Essa rotina representa a distribui¢do de cargas de
sustentagdo por Aproximagao de Schrenk. Especificacdes da asa como envergadura,
corda aerodinamica, area molhada, mimero de nervuras, espagamento entre elas e
caracteristicas da aeronave como peso vazio, MTOW, largura da fuselagem, fator de
carga, velocidade maxima, teto de voo, foram utilizados para os calculos. Dessa forma, a
distribuicao de cargas serd representada por vetores de for¢a concentrada, com direcao
vertical e aplicadas em cada uma das doze ultimas nervuras. Isso porque ndo ¢ usual
aplicar cara na primeira nervura, ja que ela se encontra muito proxima da regido de fixagao
e, muitas das vezes, a essa nervura também ¢ aplicada a condi¢ao de engaste. As duas
nervuras do caixdo central que ndo possuem correspondentes no bordo de ataque também
foram negligenciadas nessa aplicacdo de cargas. Sendo assim, com um total de quinze
nervuras e trés ndo utilizadas, chegou-se ao nimero de aplicacao em doze pontos. Os nos
escolhidos correspondem a unido da nervura do caixdo central e do bordo de ataque com
os componentes da longarina principal, ja se aproveitando do fato de se aproximarem do

centro aerodindmico do aerofdlio.

O trabalho nesse projeto ¢ baseado nos requisitos de aero navegabilidade presentes
no RBAH 23 (Regulamento Brasileiro de Homologacdo Aeronautica), aplicados a essa
categoria de aeronave. O modulo das cargas sera baseado no Fator de Carga estipulado
para o RV-10, a fim de verificar o cumprimento dos critérios do regulamento. A aeronave
deve resistir as cargas limites (Fator de Carga = 1,0) e as cargas finais (Fator de Carga =
2,5). A Tabela 4 mostra o médulo das doze cargas aplicadas na asa, simulando uma
distribuicdo de cargas, com o posicionamento das nervuras referenciado no eixo

longitudinal da fuselagem, para as duas condi¢des mencionadas.

Tabela 4 - Distribui¢do de cargas na asa.

Numero Posicdo da Fator de Carga
da nervura 1,0 2,5
nervura [mml] Modulo das cargas [N]
4 1121 1865 4663
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5 1399 407 1018
6 1678 414 1035
7 1974 431 1080
8 2289 419 1047
9 2581 402 1004
10 2887 397 993
11 3194 388 969
12 3515 375 938
13 3840 340 849
14 3155 237 592
15 4371 78 194
Sustentaciao Total em 5753 14382

cada semi-asa

5. ANALISES E RESULTADOS

Com o modelo de elementos finitos importado, as propriedades mecanicas do
material definidas, as condi¢cdes de contorno e aplicacao de cargas implementadas, chega
0 momento se executar as analises. Nesta se¢do serdo evidenciados os resultados obtidos
a partir de uma analise modal e duas analises estaticas, que se diferenciam entre si apenas
pelo fator de carga utilizado. O objetivo final & observar o deslocamento total da asa, e de
seus componentes separadamente, e analisar as concentragdes de tensdo nos componentes
mais solicitados do modelo para saber quanto de margem tem a estrutura, tanto para carga

limite quanto para carga final, a fim de saber se a estrutura ¢ segura ou se vai falhar.

5.1. Analise Modal

A Analise Modal ¢ um estudo utilizado para determinar as propriedades dindmicas
de um sistema. Um sistema mecanico possui frequéncias naturais, fatores de
amortecimento, modos de vibracdo e, com essas propriedades, pode-se formular o modelo
matematico que representa todo o comportamento dindmico de uma estrutura ou

componente mecanico (He Jimin and Fu Zhi-Fang, 2001).

O teste modal combina a aquisi¢do de dados com a analise posterior. Durante a fase
de aquisicao de dados, a resposta estrutural ¢ medida em locais bem definidos, quando a

estrutura ¢ estimulada por cargas com caldo de frequéncia conhecida. Durante a fase de
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analise modal, o espectro da frequéncia de excitagdo e o espectro de frequéncia de
resposta sdo usados para calcular Fungdes de Resposta em Frequéncia (FRFs), as quais

sdo expressas, em teoria, como uma combinagdo linear de contribuidores modais.

Com este tipo de analise € possivel entender como a estrutura se comporta mediante
uma excitacdo, bem como correlacionar e atualizar modelos de simulagdo, além de
acelerar célculos de estruturas. Para este trabalho a analise modal foi totalmente projetada
em Femap/NASTRAN® e configurada para devolver trés modos de vibrar, com suas
respectivas frequéncias naturais. Como esperado, foram obtidos dois modos de flexdo e
um modo de tor¢do, que sdo as respostas em frequéncia mais comuns em asas com
configuragdo multi-nervuras. A Figura 29 mostra os modos de vibrar da asa do RV-10,
aplicados a um fator de escala igual a duas e com uma regido sombreada em azul que

representa o componente sem deformagao.
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O primeiro modo de vibrar da estrutura ¢ uma flexao no plano horizontal (Oxz),
com frequéncia natural de 3,06 Hz. O resultado condiz com o esperado, uma vez que o
momento de inércia para este plano € menor que os demais e, dessa forma, ¢ mais “facil”
que o movimento acontega nessa dire¢do e com uma frequéncia de ressonancia menor. O
segundo modo ¢ uma flexao no plano vertical (Oyz), com frequéncia natural de 6,85 Hz.
O terceiro modo proprio aponta uma tor¢ao sobre o eixo lateral (transversal) que se
estende de ponta a ponta das asas da aeronave, com frequéncia natural de 13,05 Hz. Além
disso, este modo mostrou um inicio de vibragao de algumas estruturas individuais, como
¢ o caso da casca. Essa vibragdo se da pelo espacamento calculado entre as nervuras, e
estd muito presente nos modos subsequentes aos pertinentes a este trabalho. A Tabela 5

mostra os resultados obtidos na analise modal.

Tabela 5 - Resultados da Analise Modal.

Modo de vibrar Frequéncia natural [Hz]
1° modo 3,06
2° modo 6,85
3° modo 13,05

5.2. Analise estatica

Esta ¢ a principal analise do projeto. O proposito € simular a aplicacdo das cargas
atuantes na asa da aeronave de acordo com as condi¢des de operagdo estabelecidas pelo
fabricante em concordancia, claro, com os requisitos de aero-navegabilidade presentes no
RBAC 23. Como dito na secao [4.2], foram feitas duas analises estaticas baseadas no
fator de carga da aeronave. Para a andlise com Fator de Carga igual a 1,0 permite-se a
estrutura que sofra apenas deformacdes elasticas, de forma que ndo apresente
deformacdes permanentes. Dessa forma, as concentragdes de tensdo ndo devem exceder
o Limite de Escoamento do material, que corresponde a 323 MPa. Ja para a simulagdo
com Fator de Carga igual a 2,5, permite-se que a estrutura sofra deformacdes
permanentes, desde que ela ndo falhe. Ou seja, as concentragdes de tensdo podem

apresentar niveis maiores que o Limite de Escoamento, mas ndo devem exceder o Limite
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de Ruptura. Sendo assim, ¢ permitido que estejam em uma margem entre 323 MPa e 434

MPa.

5.2.1. Fator de carga 1

O primeiro quesito observado na analise estatica foi o deslocamento na asa como
um todo. Com o Fator de Carga igual 1,0, que representa um voo reto e nivelado e em
condigdes normais, foi possivel observar uma variagdo minima desse quesito mostrando
valores crescentes de forma gradual na dire¢@o da raiz até a ponta da asa. Como esperado,
o deslocamento maximo se apresentou na ponta da asa, na posi¢ao da ultima nervura, com
um modulo de quase 12 mm. Esse valor representa um deslocamento muito baixo, até
mesmo abaixo do esperado. Mas ¢ um indicativo inicial de uma asa superdimensionada,
0 que ¢ comum em aeronaves experimentais. A Figura 30 mostra o resultado da analise
estatica para Fator de Carga 1, evidenciando os deslocamentos na asa completa e em uma

vista da estrutura interna.

42



ol
1143
c2
1073
9961
8194
8428
7662
£.896

613
5363
4597
3831

3.065

v 2.299
X

F
ka
Output Set N NASTRAN Case 1

Deformed(11.49): Total Translation 1
MNodal Contour, Total Translation

1832

0.766

Figura 30 - Deslocamentos na asa para fator de carga 1.

O quesito mais importante nesta analise estdtica ¢ a Tensdo de Von Misses, que
mostra a resultante das cargas na estrutura independente de sua origem (flexdo ou tor¢ao).
Dessa forma, esta simulag@o evidencia as concentragdes de tensdo ao longo da estrutura.
Como as tensodes de flexdo sdo maiores que as de tor¢do, os componentes responsaveis
por suportd-las ficam em destaque neste estudo. A longarina principal recebe
primordialmente o caminho de carga dos momentos fletores e cargas cisalhantes, ao passo
que as nervuras tém por funcdo o enrijecimento estrutural da asa contra cargas de torgao
e estabilidade contra flambagem do revestimento. Assim, os componentes da longarina
principal foram analisados separadamente a fim de se identificarem as regides de

concentragdo de tensdo, como mostra a Figura 31.
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Figura 31 - Concentragdo de tensdes na longarina principal para fator de carga 1.

A tensdo maxima neste componente apareceu nos acoplamentos da segunda e
terceira nervuras. Justamente aquelas que ndo possuem nervura correspondente no bordo
de ataque. Os niveis de tensdo chegaram a quase 90 MPa, o que ndo ¢ nada alarmante ja
que estdo bem abaixo do Limite de Escoamento do material. Esse resultado contraria, de
certa forma, o esperado, ja que normalmente a tensdo maxima se concentra na regiao dos
furos de fixacdo entre asa e fuselagem. A Figura 32 mostra que esta regido furada,
também, obteve indices mais elevados que o restante do componente, mas que sdo
menores que aqueles das nervuras mencionadas, atingindo algo entre 40 — 50 MPa nos

furos mais afastados.
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Figura 32 - Concentragéo de tensdo nos furos da Alma para fator de carga 1.

Apesar disso, o principal componente da longarina a suportar as cargas que
solicitam a asa € a Mesa. Foi possivel notar que a distribuicdo de tensdao se da de uma
forma crescente na direcdo da ponta até a raiz, chegando aos maiores niveis na regido dos
furos. O procedimento adotado para o acoplamento da Mesa (componente solido) na
Alma (componente de superficie) feito por RBE2 traz o efeito colateral do acréscimo da
rigidez na regido envolvida e, por isso, nas proximidades da raiz ndo foi possivel atingir
bons resultados. Apesar disso, ¢ evidente que o comportamento da tensdo se deu como
esperado e que certamente atingiria niveis mais elevados na regido. A Figura 33 mostra a

Tensdao de Von Misses no componente sélido.
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Figura 33 - Concentragdo de tensdo na mesa da longarina para fator de carga 1.

A tensao maxima chega a quase 120 MPa, o que continua dando uma margem muito
confortavel em relacdao ao escoamento do material. Essa concentragdo se da na quina dos
furos, nos quais o efeito do RBE2 nao foi ainda tao prejudicial. Além disso, logo apos o
ultimo furo da direita, ¢ possivel ver uma linha com certa confusao nos resultados. Essa
regido representa exatamente o lugar onde foi feita a divisdo do s6lido, como explicado

na secdo [4] e na Figura 23.

Por fim, foi feita a avaliacdo global da semi-asa, considerando todos os
componentes. Essa vista geral possibilita ver as distribuicdes de tensdo na parte superior

e inferior da casca da asa, como mostra a Figura 34.
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Figura 34 - Vista global das Tensdes de Von Misses para fator de carga 1.

5.2.2. Fator de carga 2,5

O Fator de Carga 2,5 foi utilizado com base nos requisitos do RBAC 23 para a
categoria do RV-10 e representa uma situagcdo critica de voo. A andlise inicial de
deslocamento mostrou, novamente, valores crescentes em dire¢do a ponta da asa. Ainda
assim, o deslocamento maximo obtido, acusado na ponta da asa, pode ser considerado
pequeno, atingindo quase 30 mm. Este resultado refor¢ca a tese de componentes
superdimensionados. A Figura 35 mostra o resultado da andlise estatica para Fator de
Carga 2,5, evidenciando os deslocamentos na asa completa e em uma vista da estrutura

interna.
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Figura 35 - Deslocamentos na asa para fator de carga 2,5.

A analise da Tensdo de Von Misses seguiu o mesmo padrao explicado na sec¢ao
[5.2.1]. Ou seja, sabendo que as maiores cargas em uma asa com essa configuracdo e essa
estrutura de fixacdo sdo os momentos fletores e cargas cisalhantes, e que a longarina
principal ¢ o componente primordial para suportar tais cargas, o estudo inicial teve foco
nessas estruturas. A concentragdo de tensdo na longarina principal € mostrada na Figura

36.
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Figura 36 - Concentragéo de tensio na longarina principal com fator de carga 2,5.

A tensdo maxima nos componentes apareceu exatamente nos mesmos locais da
andlise com Fator de Carga 1, mas, dessa vez, com valores bem mais elevados. Nada que
valha a preocupacdo com relagdo a margem de seguranga. Lembrando que para o Fator
de Carga 2,5 os componentes podem sim sofrer deformagdes plésticas, contanto que ndo
sofram ruptura. Ou seja, as concentragdes de tensdo poderiam ultrapassar o Limite de
Escoamento de 323 MPa, em um intervalo com valor maximo na Tensdo de Ruptura de
434 MPa. Ainda assim, a tensdo maxima nos componentes analisados chegou a apenas
222,2 MPa, ainda na regido de deformacdes elasticas. Mais uma vez, as tensdes também
se concentraram nos furos destes componentes, mesmo que ndo em niveis tao altos quanto
os da regido de acoplamento das nervuras 2 e 3, atingindo alto em torno de 90 — 100 MPa,

como mostra a Figura 37.
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Figura 37 - Concentraggo de tensdo nos furos da Alma com fator de carga 2.,5.

Mais uma vez, o principal componente da longarina a suportar as cargas ¢ a Mesa.
Nela foi possivel ver mais uma vez que a distribui¢do de tensdes cresce de forma gradual
na direcdo da sua raiz, e, infelizmente, os mesmos efeitos negativos das conexdes por
RBE2 foram flagrados. Entretanto, foi possivel obter toda a distribuicdo bem como a
concentragdo das tensdes no componente. A Figura 38 mostra a Tensdo de Von Misses

no componente solido.
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Figura 38 - Concentragéo de tensdo na mesa da longarina com fator de carga 2,5.

A tensdo maxima atinge os maiores niveis vistos nestas andlises, chegando a
grandeza de quase 295 MPa e concentrados nas quinas dos furos da direita. Assim, a
estrutura se aproxima do Limite de Escoamento, mas ainda se mantém na regido de

deformagdes elasticas e, ainda, com margem bem confortdvel para a ruptura.

Por fim, foi feita a analise global da estrutura, considerando-se todos os
componentes da asa. Essa vista geral possibilita ver as distribuicdes de tensdo na parte

superior e inferior da casca da asa, como mostra a Figura 39.
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Figura 39 - Vista global das tensdes de Von Misses para fator de carga 2,5.

5.2.3. Comparacao de resultados

Agora ¢ pertinente que se faca uma comparagdo entre os resultados obtidos para as
andlises estaticas com Fator de Carga 1 e Fator de Carga 2,5, e a margem para as cargas
limites que, por regulamentacdo, podem ser atingidas pelos componentes. A Tabela 6

mostra a comparagao de resultados para os componentes mais solicitados.

Tabela 6 - Comparacdo de resultados.

Tensao Maxima [MPa] Limite de Limite de
Componente Fator de Carga 1l Fator de Carga 2,5 Escoamento Ruptura
[MPa] [MPa]
Alma 88,9 2222
Mesa 117,6 293,8
Margem para Margem para
- Limite de Limite de 323 434
Escoamento Ruptura

Alma 263 % 95 %
Mesa 174 % 47 %
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6. CONCLUSOES

O projeto de andlises estruturais da asa de um RV-10 real aconteceu como uma
unido de uma atividade de estdgio junto a empresa Aeron Engenharia e o Projeto de
Conclusdo de Curso, que sdo requisitos obrigatérios para a graduagdo em Engenharia
Aeronautica na Universidade Federal de Uberlandia. Os trabalhos se estenderam durante
todo o segundo semestre de 2017, seguindo o cronograma previsto na proposta inicial, e
teve duracdo aproximada de 20 semanas. Ao fim do projeto, os resultados serdo
apresentados frente uma banca examinadora e, posteriormente, frente aos responsaveis

pela empresa.

A modelagem de elementos finitos foi capaz de representar com acuracia todos os
componentes envolvidos, bem como a complexidade de suas geometrias. O projeto
proporcionou a oportunidade de grande aprendizado em modelagens e simulacdes
numéricas, envolvendo diversos softwares de larga utilizacao na indistria aeronautica e
passando por varias etapas de um projeto de engenharia. A modelagem seguiu o plano de
trabalho tracado no inicio das atividades e, de fato, ajustes foram feitos durante todo o

projeto visando a obtengao de resultados melhores e mais confiaveis.

Os resultados se mostraram satisfatorios uma vez que o objetivo foi cumprido. Foi
possivel avaliar as resultantes de tensao em todos os componentes da asa, chegando a
conclusao de que nao havera falha em nenhuma estrutura da asa, como uma grande
margem de seguranga, contanto que as pecas estejam em bom estado de conservacao e
seguindo as normas de manutengdo. Além disso, foi possivel concluir que o projeto tem
componentes superdimensionados. A atividade deixa espago para execucdo de outras
andlises como flambagem, andlises considerando a aplicacao de rebites, andlises de fadiga

€ outras.

Naturalmente, erros foram acumulados em cada uma das fases do desenvolvimento
do projeto. Desde o inicio, quando o projeto foi apresentado sem que fossem conhecidas
as cotas verdadeiras dos componentes, passando por adaptacdes na etapa de CAD, como
os cortes nas superficies que se interceptavam, além da adaptagdo de uma malha mais
grosseira em virtude das limitagcdes de configuracdo do computador utilizado, e dos erros
acumulados pela conexdo por elementos rigidos visando acoplar elementos solidos e

superficies. Ainda assim, foi possivel observar todos os parametros desejados, bem como
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confirmar toda a teoria vista em diversas disciplinas do escopo do curso que se

envolveram no projeto.

7. REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

[1]
[2]

ALTAIR HYPERWORKS 13.0 student version

Aragjo, G., Suriani, M., Neto, R., 2015. Tutorial de Simulacdo da Asa e

Empenagens no Nastran. Equipe Tucano.

[3]

[4]

[3]
[6]

[7]

[8]

[9]

[10]

[11]

[12]

[13]

D.F. Anderson ¢ S. Eberhart, 2001. Understanding Flight. Ed. McGraw-Hill, New
York, United States of America.

G. Snorri, 2014. General Aviation Aircraft Design: Applied Methods and

Procedures. Elsevier, Oxford. First Edition.
H. Jimin and F. Zhi-Fang, 2001. Modal Analysis, Butterworth-Heinemann.

M. C. Niu, 1998. Airframe Stress Analysis and Sizing. Gong Kong Conmilit Press
Ltd, Gong Kong, 2nd Edition.

M. C. Niu, 1996. Airframe Structural Design. Hong Kong Conmilit Press Ltd,
Hong Kong, 2nd edition.

MilHandBook — Metallic Materials and Elementes for Aerospace Vehicles

Structures.
MSC/NASTRAN 2014 version.
Peterson, R.E, 1974. Stress Concentration Factors, John Wiley & Sons, Inc.

Regulamento Brasileiro da Aviagdo Civil. RBAC n° 23, Emenda n° 62. Origem:
SAR.

RV-10 Wing Manual. Van’s Aircraft.

S. B. André, 2015. Structural Analysis Project of Repair Work Performed on the
Fuselage of a TBM 700 Using Finite Element Method. Federal University of
Uberlandia.

54



[14] Z. Q. Guan, Y. X. Gu, 2003. A Parameterized Method for 3D FE Modeling to

Aeronautical Structures, Acta Aeronautica et Aeronautica Sinica.

55



ANEXO A: Manuais da acronave

VAN'S AIRCRAFT, INC. @ %5

SECTION 13:
MAIN SPAR

SECTION 14:
WING RIBS

vvvvvv
INBOARD

[ore D72andfrevmes 1 T RV-10 [race 14-1

56



VAN'S AIRCRAFT, INC.

SECTION 15

REAR SPAR

[RV-10 [ 16-1

4 Jrevern o

oz

57



ANEXO B: Algoritmo em Matlab para distribui¢cdo de cargas

clear all; close all; clc;

%% PARAMETROS E CONDICOES %%

env = 9.68; % Envergadura [m]

c r =1.066; % Corda da raiz [m]

c p =cr; % Corda da ponta [m]

fus = 1.22; % Largura da fuselagem [m]

mtow = 1181; % Maximo peso de decolagem [Kg]
g = 9.81; % Aceleracdo da gravidade [m/s?]
FC = 1; % Fator de carga maximo

FS = 1; % Fator de seguranca

L = FC*mtow*g; % Sustentacdo no ponto de manobra
ra = ¢ p/c_ r; % Relacdo de afilamento da asa

%% POSICAO DAS NERVURAS %%

o)

% Preencher o vetor nerv com as posicdes de cada nervura sobre a semi-
asa

o)

% A posicédo refere-se a distdncia da nervura ao centro da fuselagem

nerv = ([0.868 1.1208 1.3995 1.6782 1.9742 2.289 2.5808 2.8875 3.1943
3.5148 3.84 4.1551 4.371]); % Vetor de nervuras

num nerv = length (nerv);
for i=1:num nerv-1

espac (i)=((nerv(i+l)-nerv(i))/2)+nerv(i);
end

if nerv(end)>env/2
fprintf ('Nervura(s) localizada(s) fora da envergadura');
break

end

%% METODO DE APROXIMACAO DE SCHRENK %%

vet = linspace (0, env/2, 12);

Le = (4*L)/(env*pi) .*sqrt(l - (2.*vet./env).”2); % Carremento eliptico
Lt = ((2*L)/ (env+(env*ra))).*(1 + (2.*vet./env).*(ra-1)); %
Carregamento trapezoidal

Lts = (Lt + Le)./2 % Carregamento por aproximacdo de Schrenk

max L = max(Le);

min L min (Le) ;

plot (vet,Lts, 'Linewidth',2); hold on; grid on;
plot (vet,Le, 'r', 'Linewidth', .5);

plot (vet,Lt, 'g', 'Linewidth', .5);

xlabel ('Posicdo relativa da envergadura [m]');
ylabel ('Carregamento alar [N/m]');

axis ([0 env/2 0 1.1*max L]);

%% INTERPOLCAO %%
% Sera feita a interpolacdo das curvas para se obter o carregamento
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% em funcdo da envergadura
[sust_env, gof] = interpol2(vet,Lts);

%% CALCULO DA SUSTENTACAO %%

L(l)=(sust_env(nerv(l))+sust env(espac(2))) *espac(2)*0.5;

for i=2:num nerv-2
L(i)=(sust_env(espac(i))+sust_env(espac(i+l))) * (espac(i+l) -

espac(i))*0.5;

end

L(num _nerv-1)=(sust_env (espac(num nerv-1))+sust env(env/2))* (env/2-

espac (num_nerv-1))*0.5;

L = FS*L;

fprintf ('Sustentacdo em cada semi-asa = %4.2f N\n',sum(L));
fprintf ('Sustentacdo total = %4.2f N\n',2*sum(L));

fprintf ('Sustentacdo em cada semi-asa = %$4.2f Kg\n',sum(L)/g);
fprintf ('Sustentacdo total = %4.2f Kg\n',2*sum(L)/qg);

Lkg=L./g;



